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小型無人超音速実験機向け離陸滑走制御系の実証実験 
 
上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 
○高橋 康平（航空宇宙総合工学コース 博士前期 1年） 
 
１．研究背景と目的 
本学の航空宇宙機システム研究センターでは，大気中を高速・高高度で飛行するための基盤技
術の研究開発が行われており，そのテストベットとして小型無人超音速実験機の開発が進められ
ている．本機は滑走路から離着陸する必要があるが自律的な滑走の手法は有人機，無人機ともに
確立されていない．本研究では滑走離陸のための制御手法を提案し，シミュレーションおよびラ
ジコン機での実験により性能を確認し，小型無人機の安定した滑走離陸技術の確立を目指す． 
一般に飛行機の離陸は静止状態から加速をはじめ所定の高度に達するまでの区間とされるが[1]，
本研究では離陸を滑走，機首上げによる浮上，上昇の３段階的に分けて実現して行くこととし，
はじめに滑走に関する制御技術を確立する． 
 
図１ 離陸制御系 
 
２．従来技術と問題の所在 
本研究では機体の制御手法にステアリングを使用する．自律的な走行の例として自動車の自動
運転があるが，小型無人機の離陸速度は自動車よりも高速であり，機体ダイナミクスが速度によ
り変化する点が異なる．また，自律的な滑走離陸の例が殆ど無いため制御則設計の目標精度やそ
の指針となる要素が明らかになっていない．従って，機体ダイナミクスの変化に対応し，安定的
に滑走するための目標精度，条件を明確化する必要がある． 
 
３．滑走誘導制御系 
小型無人機が滑走路上を滑走する場合を想定し，航空機の着陸制御系[2]を参考にした誘導制御
系を提案する．提案する誘導制御系は，機体位置の滑走路中心線からの偏差𝑑から方位角コマンド
𝜓𝑐𝑚𝑑を算出する滑走路中心維持制御系と，方位角コマンド𝜓𝑐𝑚𝑑に合わせて機体の方位角𝜓を制御
する滑走方向制御則で構成される． 
滑走路中心維持制御系により方位角コマンド𝜓𝑐𝑚𝑑を算出し，滑走方向制御系は方位角𝜓および
Z軸角速度𝑟のフィードバックにより機体の方位角𝜓を方位角コマンド𝜓𝑐𝑚𝑑に一致させる．機体ダ
イナミクスの変化については，ゲインを機体の速度に応じて変化させることで対応する． 
 滑走路中心維持制御系については，前年のPI 制御から応答性向上を目指しPD制御に変更する． 
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図２ 滑走路中心維持制御系のブロック線図 
 
図３ 滑走方向制御系のブロック線図 
 
 𝐾𝑝1(𝑉) = {
?́?𝑝1𝑉𝑝𝑒𝑎𝑘
3/𝑉 (𝑉 < 𝑉𝑝𝑒𝑎𝑘)
?́?𝑝1𝑉
2 (𝑉 > 𝑉𝑝𝑒𝑎𝑘)
 (1) 
 
４．滑走制御系の目標性能 
離陸時の誘導制御系に必要な性能が明らかになっていないことから，本実験の段階では誘導制
御系の暫定目標性能を設定し，シミュレーションおよび実験により実現可能であるかを検証する．
滑走路中心維持制御系の目標性能は滑走時と機首上げ移行時で設定した．滑走時は滑走路上に留
まることを第一とし，滑走路中心線からの偏差が±10 m以内を目標性能としている．機首上げ移
行時は安定して機首上げ操作に移行できるよう機体方位角にも目標値を設定した．機首上げ速度
15 m/s到達時の目標性能は，滑走路中心線からの偏差を±10 m以内，機体方位角が±5 deg以内と
する．  
 
５．実証実験 
滑走誘導制御系の実証実験として実験機による滑走実験を行った．実験機には小型無人超音速
実験機の前段階として，翼幅 1.6 mほどの電動ラジコン機に誘導制御回路や各種センサを搭載し
たものを使用した．実験は白老滑空場にて実施し，滑走方向制御系では機体方位角の制御性能を，
滑走路中心維持制御系では機体位置の制御性能を確認した．その結果，目標精度を達成し安定し
て滑走路中心線上を滑走できることが確認できた． 
５－１．実験内容 
滑走誘導制御系は，滑走方向制御系と滑走路中心維持制御系から構成されている．滑走路中心
維持制御系は，滑走方向制御系が十分な方位角制御精度を持つ事を前提としているので，制御系
を段階的に実証して行く必要がある．まず，実験 1として滑走方向制御系の滑走実験を行い，滑
走時の機体方位角が方位角コマンドに追従できているかを確認する．このとき必要であれば制御
系パラメータの調整を行う．滑走方向制御系の性能が十分であれば，実験 2として滑走路中心維
持の実験を行い，機体位置が滑走路中心線に追従できるか確認する． 
実験時の制御系のパラメータは古典制御理論とシミュレーションにより設計したものを使用し
た．実験時の座標系については制御開始時の位置を原点とし，X 軸の正方向を真方位 112.73 deg.
方向に，Z軸の正方向を重力方向に，Y 軸の正方向を滑走路の右手方向にとることとする．滑走
路中心維持制御系の目標値は，本来であれば滑走路中心線上である 0 mとすべきだが目標値への
応答性を確認するために-3 mオフセットしている． 
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５－２．実験機器構成 
実験機は市販の電動ラジコン機である「京商 カルマートα40」を使用し，誘導制御回路および
航法装置，小型無線通信モジュール，地上高測定用センサを搭載している．航法装置から位置・
速度・姿勢・加速度・角速度を取得し，誘導制御回路にてステアリングコマンドを算出，電動ラ
ジコン機のステアリング用サーボモータを駆動する．小型無線通信モジュールは地上局である PC
にテレメトリーデータを送信するために使用する．地上局 PCも同じモジュールを使用している．
その他のセンサとして気圧センサ，赤外線測距センサ 2種，超音波測距センサを搭載しており高
度の測定に使用する． 
５－３．実験結果 
実験結果を表３に示す．実験 1は滑走方向制御系の方位角制御性能の確認を，実験 2は滑走路
中心維持制御系の位置制御性能の確認を目的としている．実験1，2とも機首上げ速度である 15 m/s
まで加速できており，機首上げ速度時の目標性能を達成できていることが確認できる． 
実験 1の機体方位角と滑走路に対する機体位置を図５に示す．滑走路中心維持制御系の制御ゲ
インは意図的に低く設定している．図５(a)は滑走時の方位角のグラフで実線は機体方位角を，破
線は目標方位角を表している．滑走は 4 sから始まり 17 sで終了しており，10 sから機体方位角が
目標方位角に追従していることが確認できる．  
実験 2の機体方位角と滑走路に対する機体位置を図６に，滑走時の機体位置の軌跡を図７に示
す．図６(b)は滑走時の機体位置のグラフで，実線は機体位置を，破線は目標位置を表している．
滑走は 4 sから始まり 20 sで終了しており，8 sから機体位置が目標位置である-3 mに追従してい
ることが確認できる． 
 
表１ 実験機の緒元 
京商 カルマートα40 
質量 3.03 kg 
翼幅 1.58 m 
翼弦長 0.27 m 
翼面積 0.4266 m2 
アスペクト比 5.85 
 
 
図４ 実験機器構成 
表２ 制御系パラメータ 
 事前設計 実験 1 実験 2 
?́?𝑝1 0.003 0.003 0.003 
𝑇𝐷 0.3 0.3 0.3 
𝑉𝑝𝑒𝑎𝑘 8.0 m/s 8.0 m/s 8.0 m/s 
𝐾𝑝2
※ 0.2 0.05 0.2 
𝑇𝐷2 0.5 0.5 0.5 
         ※方位角コマンドの単位は rad 
表３ 実験結果 
 目標性能 実験 1 実験 2 
滑走距離 - 149.16 m 132.09 m 
最高速度 15 m/s 17.98 m/s 16.22 m/s 
方位角※ ±5 deg. 2.29 deg. 1.14 deg. 
位置偏差※ ±10 m - 0.41 m 
               ※機首上げ速度 15 m/s到達時 
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(a) 滑走路に対する機体方位角 
 
(b) 滑走路に対する機体の横方向位置 
図５ 実験 1（滑走方向制御系の方位角制御性能の確認） 
 
 
(a) 滑走路に対する機体方位角 
 
(b) 滑走路に対する機体の横方向位置 
図６ 実験 2（滑走路中心維持制御系の位置制御性能の確認） 
 
 
図７ 実験 2の滑走軌跡 
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